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Resumen
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Candidato para obtener el grado de Maestr´ıa en Ingenier´ıa Aerona´utica con orien-
tacio´n en Dina´mica de Vuelo.
Universidad Auto´noma de Nuevo Leo´n.
Facultad de Ingenier´ıa Meca´nica y Ele´ctrica.
T´ıtulo del estudio: Pruebas experimentales de la dina´mica longitudinal
de una microaeronave.
Nu´mero de pa´ginas: 77.
Objetivos y me´todo de estudio: Disen˜ar, construir y probar un banco de
pruebas experimentales para la identificar la dina´mica longitudinal de microaviones.
Ninguna aeronave puede volar si no se asegura su estabilidad dina´mica, por lo
que es fundamental asegurar dicha estabilidad en todos los reg´ımenes de vuelo.
Debido a las restricciones de tiempo e infraestructura con las que se cuenta, se
planea comenzar el estudio de la estabilidad so´lo en el eje longitudinal y dentro de
un tu´nel de viento.
Contribuciones y conclusiones: Se fabrico´ una microaronave y se realizaron
pruebas dentro de un tu´nel de viento. La microaeronave cuenta con las siguientes
xvi
Resumen xvii
caracter´ısticas:
1) tiene un grado de libertad en cabeceo.
2) tiene un mecanismo que permite el cambio del centro de gravedad en direc-
cio´n longitudinal.
3) tiene un elevador cuyos movimientos son preprogramados.
4) tiene un sistema de avio´nica integrado para obtener los datos de cabeceo.
5) tiene un sistema de telemetr´ıa para enviar los datos a una estacio´n en tierra.
La microaeronave en el disen˜o meca´nico, puede mejorar para una localizacio´n
ma´s exacta del centro de gravedad.
Una microaeronave puede servir de referencia para la fabricacio´n de una replica,
al an˜adir un escalamiento en sus dimensiones, posibilita cubrir una necesidad que es
crear una bah´ıa de carga.
La bah´ıa de carga se fabrico´ como principal seccio´n de la microaeronave, con
el objetivo de implementar en su interior un mecanismo capaz de mover el centro de
gravedad y tambie´n llevar la avio´nica.
El tu´nel de viento restringio´ las dimensiones ma´ximas de la microaeronave, por
tener que considerar el efecto suelo que se genera en su interior.
El sistema final logro´ adquirir los datos necesarios, para poder analizar el es-
tudio de la dina´mica longitudinal restringida en movimiento de cabeceo.
Firma del asesor:
Dr. Octavio Garcia Salazar
Cap´ıtulo 1
Introduccio´n
1.1 Movimiento del avio´n
Los aviones tienen la capacidad de desplazarse traslacional y rotacionalmente;
tienen seis grados de libertad que se pueden expresar en el marco de referencia tierra
XE, YE, ZE, o el marco de referencia fijo en el cuerpo XB, YB, ZB.
Figura 1.1: Marcos inerciales tierra y cuerpo
La dina´mica de un avio´n se puede dividir en: lateral-direccional y longitudinal.
La dina´mica longitudinal describe la velocidad lineal de avance (u), de ascenso(w), la
velocidad angular en el eje cuerpo ”y 2el a´ngulo de cabeceo (θ) a su vez, la dina´mica
longitudinal se puede subdividir en movimiento de periodo corto y movimiento de
1
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fugoide.
1.2 Variaciones de la estabilidad longitudinal
debido al cambio del centro de gravedad
La estabilidad longitudinal en un avio´n es la capacidad de desplazarse en una
posicio´n de equilibrio que puede describirse co´mo vuelo recto y nivelado, existen dos
tipos de estabilidad, la estabilidad esta´tica y la estabilidad dina´mica.
En aerona´utica la estabilidad esta´tica es la capacidad de un avio´n para lo-
grar, un punto de equilibrio en vuelo. La estabilidad dina´mica es la capacidad de un
avio´n para regresar al punto de equilibrio despue´s de ser perturbado. El movimien-
to aperio´dico y las oscilaciones amortiguadas son caracter´ısticas de la estabilidad
dina´mica. El movimiento con oscilaciones crecientes es caracter´ıstico de la inestabi-
lidad dina´mica.
Un avio´n tiene margenes de estabilidad, determinados por la posicio´n del centro
de gravedad y el punto neutro. El avio´n tiene margen de estabilidad positiva cuando
es esta´ticamente estable. El avio´n es esta´ticamente estable cuando se cumple que el
centro de gravedad, cg, esta´ adelante del punto neutro hn. El margen de estabilidad
determina la posicio´n del centro de gravedad, cg, de un avio´n como se muestra en la
figura 1.2.
Las pruebas realizadas en tu´nel de viento ayudan a estudiar diferentes dina´mi-
cas que pueden ser usadas para: identificacio´n de sistemas, validacio´n en desempen˜o
aerodina´mico o ejecucio´n de leyes de control.
El estudio del periodo corto en un microavio´n es el objeto de estudio para esta
tesis.
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Figura 1.2: Ma´rgenes de estabilidad longitudinal[1]
1.3 Objetivo
Disen˜ar, construir y probar un banco de pruebas experimental para identificar
la dina´mica longitudinal de microaviones.
1.4 Justificacio´n
Aunque a nivel internacional se tiene conocimiento de pruebas dina´micas den-
tro de tu´nel de viento; a nivel nacional, no se cuenta con el equipamiento ba´sico
para desarrollar este tipo de pruebas. El desarrollo de un banco de pruebas para la
dina´mica longitudinal de microaviones es esencial para lograr desarrollar la ciencia
y la investigacio´n nacional en temas de Dina´mica de Vuelo.
Por lo anterior, es necesario abordar el reto del disen˜o, la construccio´n y la
operacio´n de un banco de pruebas para la dina´mica longitudinal con esto se pretende
sentar los fundamentos experimentales a nivel nacional.
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1.5 Hipo´tesis
Es posible construir un banco de pruebas para el estudio de la dina´mica longitu-
dinal de microaeronaves que tenga prestaciones necesarias para desarrollar investiga-
cio´n en temas de la Dina´mica de Vuelo. As´ı mismo, es posible lograr la identificacio´n
de la dina´mica longitudinal de microaviones.
1.6 Limitaciones de estudio
Los estudios realizados dentro de tu´nel de viento son va´lidos solo para nu´meros
de Reynolds y de Mach que logren similitud aerodina´mica con los modelos reales;
por lo tanto, las conclusiones derivadas de este estudio sera´n va´lidas solo en los casos
donde se cumpla la similitud aerodina´mica.
Cap´ıtulo 2
Marco Teo´rico
2.1 Movimiento longitudinal del avio´n
2.1.1 Contribucio´n del ala
La contribucio´n del ala a la estabilidad esta´tica del avio´n se puede examinar
con ayuda de la Figura 2.1. Para e´ste ana´lisis, el ala es remplazada por la cuerda
aerodina´mica media c¯. Se obtiene una ecuacio´n mediante la suma de momentos alre-
dedor del centro de gravedad. Teniendo en cuenta el momento positivo en direccio´n
de las manecillas del reloj y obedeciendo el diagrama de cuerpo libre de la Figura
2.1 se tiene∑
Mcgw = Lw cos(αw − iw)[Xcg −Xac] +Dw sin(αw − iw)[Xcg −Xac]
+Lw sin(αw − iw)[Zcg]−Dw cos(αw − iw)[Zcg] +Macw
(2.1)
El momento aerodina´mico, MA, esta´ definido como
MA = CMA q¯Sc¯
Cmcgw = CLw
(
Xcg
c¯
− Xac
c¯
)
cos(αw − iw) + CDw
(
Xcg
c¯
− Xac
c¯
)
sin(αw − iw)
+CLw
(
Zcg
c¯
)
sin(αw − iw)− CDw
(
Zcg
c¯
)
cos(αw − iw) + Cmacw
(2.2)
5
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Lw
Dw
c.g.
MACw
acw
iw
αFRLαw
FRL
Xac
Xcg
Cuerda Media
del ala c¯
Linea de
Referencia
del Fuselaje
Zcg
Figura 2.1: Contribucio´n del ala al ana´lisis de la estabilidad esta´tica longitudinal.
Suponiendo que el sistema solamente realiza movimientos en a´ngulos pequen˜os,
se pueden realizar las siguientes simplificaciones:
cos(αw − iw) ≈ 1, sin(αw − iw) ≈ αw − iw, CL >> CD
adema´s, si se toma en cuenta que zcg ≈ 0, se tiene:
Cmcgw = Cmacw + CLw
(
Xcg
c¯
− Xac
c¯
)
(2.3)
Por otra parte, se sabe que la fuerza de sustentacio´n puede ser expresada como la
suma de una fuerza en a´ngulo de ataque cero, L0, y una proporcionalidad con el
a´ngulo de ataque diferente de cero, Lαα:
L = L0 + Lαα
por lo tanto, la condicio´n de estabilidad esta´tica se puede reescribir como:
Cm0w = Cmacw + CL0w
(
Xcg
c¯
− Xac
c¯
)
Cmαw = CLαwαw
(
Xcg
c¯
− Xac
c¯
) (2.4)
En un disen˜o que tenga solo ala, para cumplir con la condicio´n de estabilidad
Cmα < 0, el centro aerodina´mico debe estar detra´s del centro de gravedad. Para
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cumplir con la condicio´n de estabilidad Cm0 > 0 se opta por un perfil alar con
combadura negativa o un perfil alar con combadura positiva pero con el borde de
salida reflectado.
2.1.2 Contribucio´n del empenaje: estabilidad horizontal
El ana´lisis de momentos sobre el empenaje del avio´n, es similar al del ala. Por
inspeccio´n de la Fig 2.2, la suma de momentos al rededor del centro de gravedad
causados por Lt, Dt y Mact es:
Lw
Dw
Macw
FRL
αw
iw
αFRL
c.g.
Zcgt
lt
Lt
DtMact Zcgt
FRL
it
ε
V
V’
Figura 2.2: Contribucio´n del empenaje trasero al ana´lisis del momento de cabeceo
Mcgt = −lt[Lt cos(αFRL − ) +Dt sin(αFRL−)]+
ZtLt sin(αFRL − )− ZtDt cos(αFRL − ) +Mact
(2.5)
Mcgt describe la contribucio´n de momentos alrededor del centro de gravedad
de la avio´n, causados por el empenaje.
En la ecuacio´n (2.5), el primer termino del lado derecho, ltLt cos(αFRL − ),
es de mucha mayor magnitud que los dema´s te´rminos. Por lo tanto, para aviones
convencionales se realizan, las siguientes simplificaciones:
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1. zt << lt.
2. Dt << Lt.
3. El a´ngulo αwb −  es pequen˜o as´ı que:
sen(αRFL − ) ≈ 1 y cos(αRFL − ) ≈ 1.
4. Mact es de baja magnitud
Por lo tanto, se puede simplificar la Ecuacio´n (2.5), a:
Mcgt = −ltLt (2.6)
Con la presio´n dina´mica q∞ = 12ρ∞V
2
∞, y el a´rea del empenaje, St, se define el
coeficiente de sustentacio´n como:
CL,t =
Lt
q∞St
(2.7)
Combinando las ecuaciones (2.6) y (2.7), y dividiendo entre q∞Sc, se define:
Mcgt
q∞Sc
≡ CM,cgt = −
ltSt
cS
CL,t (2.8)
ltSt es una caracter´ıstica de volumen, lugar y taman˜o del empenaje y cS es
la caracter´ıstica de volumen del taman˜o del ala. La proporcio´n de estos dos dos
volu´menes es llamado proporcio´n de volumen en el empenaje VH esta´ definida por:
VH ≡ ltSt
cS
(2.9)
Por lo que:
CM,cgt = −VHCL,t (2.10)
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En la ecuacio´n 2.10 se puede apreciar que la contribucio´n del empenaje, al
coeficiente de momento total, es igual a la sustentacio´n del empenaje actuando por
un brazo de palanca.
Es u´til expresar la ecuacio´n 2.10 en te´rminos del a´ngulo de ataque.Se puede
apreciar que el a´ngulo de ataque del empenaje αt, es:
αt = αwb − it −  (2.11)
at denota la pendiente de sustentacio´n del empenaje. Por lo que:
CL,t = atαt = at(αFRL − it − ) (2.12)
El a´ngulo descendente, , es dif´ıcil de predecir teo´ricamente y es obtenido por
experimentacio´n. Este a´ngulo puede escribirse como:
 = 0 +
∂
∂α
αFRL (2.13)
do´nde 0 es el a´ngulo de descenso cuando la combinacio´n del ala-fuselaje tiene
cero sustentacio´n. Usualmente los factores 0 y ∂/∂α son obtenidos por pruebas
experimentales en tu´nel de viento. Combinando las ecuaciones 2.12 y 2.13 se tiene:
CL,t = atαFRL
(
1− ∂
∂α
)
− at(it + 0) (2.14)
Sustituyendo en la ecuacio´n (2.14) en (2.10) se obtiene:
CM,cgt = −atVHαwb
(
1− ∂
∂α
)
+ atVH(0 + it) (2.15)
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2.1.2.1 Empenaje horizontal: Efectividad del Elevador
Es necesario tener alguna forma de controlar longitudinalmente la aeronave
para volar en diferentes condiciones de compensacio´n. El a´ngulo de cabeceo se puede
controlar con una superficie movible ubicada en el empenaje llamado elevador.
En la figura 2.3 se observan los cambios de la curva Cm vs α debido a la
influencia en el a´ngulo del elevador, δe. Se puede ver que el elevador so´lo desplaza
las curvas del coeficiente de momento de cabeceo a diferentes a´ngulos de deflexio´n
sin alterar las pendientes de dichas curvas.
Cuando el elevador se deflexio´na, se cambia la sustentacio´n del empenaje y el
momento de cabeceo del avio´n. El cambio de sustentacio´n para el avio´n puede ser
expresado como:
∆CL = CLδeδe do´nde CLδe =
dCL
dδe
(2.16)
CL = CLαα + CLδeδe (2.17)
C
m
C ó
L
α
δ
e
<0
δ
e
=0
δ
e
>0
Las pendientes
permanecen igual
cuando las superficies
de control son
flexionadas.
Figura 2.3: Cambios de la curva Cm vs α debidos al elevador.
El cambio en el momento de cabeceo de la aeronave puede ser escrita como:
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∆Cm = Cmδeδe do´nde Cmδe =
dCm
dδe
(2.18)
La derivada de estabilidad Cmδe es llamada potencia en el control del elevador.
Cuanto mayor sea el valor de Cmδe mas efectiva sera´ la accio´n de control en el a´ngulo
de cabeceo.
Al incluir ∆Cm en la ecuacio´n de momento de cabeceo se tiene:
Cm = Cm0 + Cmαα + Cmδeδe (2.19)
Las derivadas CLδe y Cmδe esta´n relacionadas a las caracter´ısticas geome´tricas
y aerodina´micas del estabilizador horizontal de la siguiente manera: el cambio en
la sustentacio´n del avio´n debido a la deflexio´n del elevador es igual al cambio en la
fuerza de sustentacio´n presente en el elevador, es decir:
∆L = ∆Lt (2.20)
∆CL =
St
S
η∆CLt =
St
S
η
dCLt
dδe
δe (2.21)
donde CLt/dδe es la efectividad del elevador. La efectividad del elevador es pro-
porcional al taman˜o del elevador y que puede ser estimada por la ecuacio´n siguiente:
dCLt
dδe
=
dCLt
dαt
dαt
dδe
= CLαtτ (2.22)
El para´metro τ pude ser aproximado mediante la figura 2.4
CLδe =
St
S
η
dCLt
dδe
(2.23)
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Figura 2.4: Para´metro de efectividad del elevador.
El incremento en el momento de cabeceo del avio´n es:
∆Cm = −VHη∆CLt = −VHη
dCLt
dδe
δe (2.24)
do´nde se define
Cmδe = −VHη
dCLt
dδe
(2.25)
2.1.3 Contribucio´n del fuselaje
La funcio´n principal del fuselaje es proveer alojamiento para la tripulacio´n y
la carga. La altura y anchura del fuselaje debe ser menor que su longitud para tener
una mı´nima resistencia al avance. En la mayor´ıa de los disen˜os se utiliza una seccio´n
transversal circular.
Segu´n Nelson [6] Munk estuvo interesado en las caracter´ısticas de momento
de cabeceo para dirigibles. En su ana´lisis el trato al fluido como ideal, al despreciar
la viscosidad del flujo alrededor de un cuerpo. Usando la relacio´n entre energ´ıa
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y relacio´n de momentos, el mostro´ que para la revolucio´n de un cuerpo, la tasa
de cambio producido por el momento de cabeceo debido al a´ngulo de ataque (por
radian) es proporcional al volumen del cuerpo y a la presio´n dina´mica.
i (-)f
i (-)f
Δx i
wf i
El fuselaje es dividido
en incrementos
Fuselaje
Linea de
referencia
del fuselaje
Combadura del
fuselaje
Figura 2.5: Procedimiento para calcular el Cmo realizado por el fuselaje.
dM
dα
funcionde(volumen,
1
2
ρV 2) (2.26)
Multhopp [5] extiende el ana´lisis tomado en cuenta un flujo inducido, a lo largo
de un fuselaje arbitrario. El me´todo de Multhopp para calcular Cmo y Cmα se resume
en:
Cmof =
k2 − k1
36.5Sc¯
∫ lf
0
w2f (α0w + if )dx (2.27)
que se pude aproximar como:
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10 200
0.6
0.7
0.8
0.9
1.0
k - k2 1
I / df max
Figura 2.6: k2 − k1 contra If/d.
Cm0f =
k2 − k1
36.5Sc¯
x=lf∑
x=0
∆x (2.28)
donde:
k2 − k1 = Factor de correccio´n para el cociente de la fineza del cuerpo, S =
Referencia del a´rea del ala, c = Cuerda media aerodina´mica, wf = Anchura promedio
de las cuerdas del fuselaje ,α0w = A´ngulo de cero sustentacio´n, if = Incidencia sobre
la linea de la combadura al fuselaje, ∆x = Incremento de la longitud del fuselaje.
El fuselaje puede dividirse en segmentos para el ca´lculo de Cm0 y tambie´n
define el ancho del cuerpo con wf , para varias formas de seccio´n transversales. El
factor de correccio´n (k2 − k1) es dado en la figura 2.6. El a´ngulo local de ataque a
lo largo del fuselaje es afectado ligeramente por el campo de flujo creado por el ala.
La proporcio´n del fuselaje antes del ala experimenta flujo descendente; el cambio en
el momento de cabeceo con el a´ngulo enfrente del ala experimenta flujo ascendente,
mientras que la proporcio´n posterior al ala experimenta flujo descendente. El cambio
en el momento de cabeceo con el a´ngulo de ataque es dado por:
Cmαf =
1
36.5Sc¯
∫ lf
0
w2f
∂u
∂α
dx (
1
grado
) (2.29)
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que puede ser aproximada por:
Cmαf =
1
36.5Sc¯
x=lf∑
x=0
w2f
∂u
∂α
δx (2.30)
El cambio en el a´ngulo de flujo local con el a´ngulo de ataque, ∂u/α, varia a
lo largo del fuselaje y puede estimarse mediante la Figura 2.7. Para posiciones antes
del ala, el flujo ascendente crea grandes a´ngulos de ataque locales, de tal manera
∂u/∂α > 1. Una estacio´n detra´s del ala es una regio´n de flujo descendente y el
a´ngulo de ataque local se reduce. Para la regio´n detra´s del ala se asume que, ∂u/∂α
varia linealmente de cero a (1− ∂/∂α) en el empenaje.La regio´n entre el borde de
ataque y el borde de salida se considera inafectada por el campo de flujo del ala, es
decir: ∂u/∂α = 0
Figura 2.7: Variacio´n del a´ngulo de flujo local a lo largo del fuselaje
2.1.4 Ecuacio´n final del movimiento de cabeceo de un
avio´n
El movimiento de cabeceo se describio´ mediante una ecuacio´n que toma en
cuenta las fuerzas y los momentos presentes en un avio´n ocasionados por perturba-
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ciones como ra´fagas de viento.
La estabilidad dina´mica es la respuesta que tienen un avio´n despue´s de ser
afectado por una perturbacio´n cuando se encontraba en un punto de equilibrio.
El movimiento de cabeceo en un avio´n se presenta cuando vuela con una tra-
yectoria recta sin tener a´ngulo de alabeo o a´ngulo de guin˜ada, y so´lo esta´ sujeto a
perturbaciones sime´tricas de cabeceo sobre su centro de gravedad.
Por lo tanto existen dos movimientos longitudinales simples, el periodo corto
y el fugoide.
El periodo corto se presenta cuando existe una perturbacio´n sime´trica, efec-
tuada por una ra´faga ascendente cuando el avio´n se encuentra en equilibrio. La
incidencia del avio´n cambia e inicia el movimiento de cabeceo. El avio´n sera´ estable
si el a´ngulo de incidencia regresa inmediatamente al valor original, esto es conocido
como ajuste de incidencia ra´pida.
El cambio de la velocidad en el avio´n se considera despreciable porque es mı´ni-
mo comparado con el movimiento de cabeceo.
La trayectoria de vuelo estable considera al centro de gravedad sin velocidad o
aceleracio´n y el movimiento de cabeceo gira a su alrededor, en este caso el cambio
de incidencia es igual al a´ngulo de cabeceo.
El movimiento de cabeceo, θ, da lugar a un momento M sobre el centro de
gravedad cuando el avio´n esta inicialmente en estado estable.
M =
1
2
ρV 20 Sc¯Cm =
1
2
ρV 20 Sc¯
δCm
δα
· θ (2.31)
La incidencia en el empenaje del avio´n es afectada por presentarse un momento
sobre el centro de gravedad, causado por la velocidad angular en el movimiento de
cabeceo, q = dθ/dt, esto equivale al momento de amortiguamiento en el empenaje.
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La distancia del centro de gravedad del avio´n al centro aerodina´mico del em-
penaje se define como lT .
El movimiento de cabeceo provoca que el empenaje tenga una velocidad des-
cendente qlT , esto combinado con la velocidad del avio´n V0 produce un cambio en
la incidencia del empenaje realizada por la velocidad angular de cabeceo es qlT/V0
produciendo un incremento en la sustentacio´n del empenaje δLT dada por:
∆LT =
1
2
ρV 20 ST
dCLT
dαT
· qlT
V0
= 1
2
ρV0STα1lT
dθ
dt
(2.32)
do´nde ST es el a´rea del empenaje. Por lo tanto, el momento ∆M sobre el centro
de gravedad es producido por la fuerza:
∆M = −1
2
ρV0STa1l
2
T
dθ
dt
. (2.33)
Al considerar la inercia del avio´n, se deja B como el momento de inercia sobre
el eje Y a trave´s del centro de gravedad. De las ecuaciones (2.32) y (2.34) la ecuacio´n
de movimiento es:
B d
2θ
dt2
= −1
2
ρV0STa1l
2
T
dθ
dt
+ 1
2
ρV 20 Sc¯
δCm
δα
· θ,
es decir
B d
2θ
dt2
+ 1
2
ρV0STa1l
2
T
dθ
dt
+ 1
2
ρV 20 Sc¯
(− δCm
δα
)
θ = 0
(2.34)
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2.2 Estabilidad longitudinal del avio´n
2.2.1 Estabilidad esta´tica longitudinal
El tema de la estabilidad y el control de las aeronaves estudia la forma en
que e´stas vuelan de manera apropiada y de como pueden ser controladas fa´cilmente.
Por estabilidad se entiende a la tendencia de la aeronave a regresar a su posicio´n de
equilibrio despue´s de haber sido perturbada; las perturbaciones pueden ser generadas
por la accio´n de los pilotos o por feno´menos atmosfe´ricos. Una aeronave debe tener
suficiente estabilidad de tal forma que el piloto no se fatigue f´ısicamente por tener que
ejercer fuerzas de control meca´nico de forma constante. Una parte integral dentro de
la estabilidad y el control de las aeronaves es el disen˜o, operacio´n y desempen˜o del
sistema de control automa´tico. Existen dos tipos de estabilidad: esta´tica y dina´mica.
Considere una esfera sobre una superficie curva convexa, como se muestra en
la Figura 2.8a). Se dice que la esfera se encuentra en su punto de equilibrio si esta´
estacionaria (no se mueve) y cuando no actu´an fuerzas ni momentos sobre dicha
esfera. Ahora, si la esfera es perturbada por accio´n de alguna fuerza o momento
externo (en otras palabras, es movido a un lugar ligeramente diferente a su punto
de equilibrio, como se muestra en el circulo obscuro en la Figura 2.8a)) y luego es
liberada, e´sta regresara´ hacia el punto mı´nimo de la superficie convexa, es decir,
hacia el punto de equilibrio. Un sistema esta´ticamente estable tiene caracter´ısticas
similares a las de este ejemplo.
Si un cuerpo regresa a su punto de equilibrio original despue´s de ser ligeramente
perturbado por alguna fuerza o momento externo, se dice que el cuerpo es
esta´ticamente estable o que tiene estabilidad esta´tica positiva.
En otra situacio´n se considera una curva co´ncava, como se muestra en la Figura
1.1b). Si la esfera se posiciona en el punto de equilibrio encontrado en la parte
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a.) Estáticamente Estable
b.)Estáticamente Inestable
c.) Estabilidad Neutral
Figura 2.8: Diagrama Ilustrando Varias Condiciones de Estabilidad Esta´tica
superior de la curva y es perturbada (como se muestra en el circulo negro de la Figura
1.1b)), esta tendera´ a alejarse del punto de equilibrio. Un sistema esta´ticamente
inestable se define por tener la caracter´ıstica anterior. Se puede afirmar que:
Si un cuerpo no regresa a su punto de equilibrio original despue´s de ser ligeramente
perturbado por alguna fuerza o momento externo, se dice que el cuerpo es
esta´ticamente inestable o que tiene estabilidad esta´tica negativa.
En una u´ltima situacio´n, la esfera se encuentra sobre una superficie plana
como se muestra en la Figura 1.1c). Si la esfera se posiciona en el punto de equilibrio
ilustrado por un circulo blanco y se mueve por causa de una pequen˜a perturbacio´n (a
la posicio´n del circulo negro) se desplaza a un nuevo punto de equilibrio. A un sistema
con esta caracter´ıstica se le llama neutralmente estable. Los sistemas neutralmente
estables son escasos en aplicaciones de aerona´utica.
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2.2.2 Estabilidad dina´mica longitudinal
La estabilidad dina´mica trata con el movimiento temporal de la aeronave des-
pue´s de que es perturbada de su punto de equilibrio.
Por ejemplo, en un avio´n volando en equilibrio a un a´ngulo de ataque αe
(denominado a´ngulo de ataque compensado) y que es perturbado, se provoca un
desplazamiento de cabeceo α− αe, como se muestra en la Figura 2.9.
α
V α
e8
Figura 2.9: Perturbacio´n del A´ngulo de Ataque de Equilibrio
Despue´s de la perturbacio´n, el avio´n podr´ıa describir alguno de los movimientos
temporales que se muestran en la Figura 2.10; no´tese que en tiempo inicial (t = 0),
el desplazamiento es proporcional a la magnitud de la ra´faga de viento que produce
la perturbacio´n al avio´n. Los dos casos que se muestran en la Figura 2.10 ejemplifi-
can el movimiento temporal de un avio´n que es dina´micamente estable puesto que
en ambos casos el avio´n regresa a su posicio´n de equilibrio despue´s de transcurrido
cierto tiempo. La diferencia entre las situaciones radica en que, en el caso de esta-
bilidad dina´mica aperio´dica (Figura 2.10a), el avio´n no exhibe un comportamiento
oscilatorio; en contraste con el caso de estabilidad dina´mica con oscilaciones amor-
tiguadas en donde se tiene una serie de sobrepasos antes de llegar de nuevo al punto
de equilibrio (Figura 2.10b).
Existe la posibilidad de que el avio´n perturbado exhiba el movimiento tem-
poral que se presenta en la Figura 2.11; en este tipo de movimiento, el avio´n trata
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Figura 2.10: Ejemplos de Estabilidad Dina´mica. (a)Aperio´dica (b)Oscilaciones
Amortiguadas
de regresar a su punto de equilibrio pero el sobrepaso es excesivo y se presentan
oscilaciones crecientes y finalmente una divergencia total. En este caso, se dice que
el avio´n es dina´micamente inestable debido a que no puede regresar a su poscio´n de
equilibrio despue´s de ser perturbado. Hay que notar que bajo esta situacio´n, el avio´n
es dina´micamente inestable aunque sea esta´ticamente estable.
D
es
pl
az
am
ie
nt
o
Incremento de
Oscilaciones
t
Figura 2.11: Ejemplo de Inestabilidad Dina´mica
Teo´ricamente podr´ıa existir un avio´n que exhiba un movimiento temporal con
oscilaciones de amplitud constante, en este caso se dir´ıa que el avio´n es dina´mica-
mente neutro.
Es importante notar que en los ejemplos anteriores se tienen aeronaves esta´ti-
camente estables pero que tienen diferencia en la estabilidad dina´mica; tener esta-
bilidad esta´tica no es suficiente para asegurar estabilidad dina´mica. Hay que tomar
en cuenta que la estabilidad esta´tica es la primera caracter´ıstica de estabilidad que
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se debe tomar en cuenta al disen˜ar una aeronave.
2.3 Ana´lisis de la estabilidad esta´tica
longitudinal
Supongase que una aeronave se prueba dentro de un tu´nel de viento y se mide
la variacio´n del momento de cabeceo alrededor del centro de gravedad, CMcg , contra
el a´ngulo de ataque, αa, obtenie´ndose una gra´fica casi lineal como la que se ilustra
en la Figura 2.12. El valor de CMcg a cero a´ngulo de ataque se denota por CM,0 y el
valor de αa donde Mcg = 0 es el punto de equilibrio (o punto de compensacio´n) y se
denotada por αe.
CM,cg
CM,0
(+)
(-)
αe
αa
Pendiente =
δαa
δCM,cg
Figura 2.12: Curva del coeficiente de momento con pendiente negativa.
Cuando la aeronave esta en vuelo estacionario en el punto de equibrio αe, como
se muestra en la Figura 2.13a, y se perturba por una ra´faga de viento ascendente o
descendente (Figuras 2.13b y 2.13c, respectivamente), tendera´ a regresar a la posi-
cio´n de equilibrio debido a que CM,0 es positivo y que la pendiente de la curva es
∂CM,cg/∂αa es negativa.
Cuando una aeronave tiene una pendiente ∂CM,cg/∂αa positiva, la aeronave
tendera´ a alejarse del punto de equilibrio despue´s de ser perturbada; en este caso se
dice que es esta´ticamente inestable en el movimiento logitudinal. En el caso de que
CM,0 sea negativa, no se podra´ encontrar un punto de equilibrio en vuelo estable.
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Figura 2.13: Estabilidad esta´tica longitudinal. (a) Posicio´n de equilibrio; (b) Cabeceo
ascendente por perturbacio´n; (c)Cabeceo descendente por perturbacio´n.
Por lo tanto, para que una aeronave tenga estabilidad esta´tica longitudinal se debe
cumplir:
1. CM,0 > 0
2.
∂CM,cg
∂αa
< 0
Es de gran intere´s, particularmente para los disen˜adores de aeronaves, conocer
la contribucio´n de cada uno de los componentes de la aeronave (como ala, fuselaje,
empenaje y sistema de propulsio´n) en las caracter´ısticas de estabilidad esta´tica.
2.4 Identificacio´n de los modelos de la
dina´mica longitudinal
Matlab proporciona una herramienta ”System Identification”, para realizar la
identificacio´n del modelo matema´tica del avio´n mediante datos experimentales.
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Figura 2.14: Interfaz identificacio´n de sistemas
La herramienta sirve para la estimacio´n y ana´lisis de sistemas lineales y no
lineales. La identificacio´n estima el modelo matema´tico del sistema a partir de datos
temporales o frecuenciales. La respuesta obtenida puede ser verificada con los datos
originales, para verificar que la aproximacio´n sea correcta.
El control de iteraciones cuenta con cinco algoritmos iterativos para reali-
zar la identificacio´n, estos son: Gauss-Newton, Gauss-Newton adaptable, me´todo
Levenberg-Marquardt, Trust Region Reflective Newton y Busqueda gradiente.
Los modelos de estimacio´n que proporciona son: funcio´n de transferencia, es-
pacio de estado, polinomiales, nolineales y de espectro de correlacio´n.
2.4.1 Identificacio´n teo´rica para un sistema de segundo
orden ante entrada impulso
Un sistema puede tener una entrada y una salida, au´n cuando no se conoce
el algoritmo que lo define. Conociendo la entrada aplicada y la salida del sistema,
se puede identificar en relacio´n entrada-salida. Las entradas al sistemas pueden ser
escalo´n, impulso y rampa. A continuacio´n se describe la identificacio´n manual ante
una entrada impulso.
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La respuesta al impulso de un sistema de segundo orden es:
y(t) =
ωn√
1− ζ2 e
−ζωnt · sin
(
ωn
√
1− ζ2t
)
(2.35)
Los puntos ma´ximos y mı´nimos se obtienen igualando la derivada de la res-
puesta a cero:
d
dt
(y(t)) = 0
d
dt
(y(t)) =
d
dt
(
ωn√
1− ζ e
−ζωn·t · sin
(
ωn
√
1− ζ2 · t
))
=
ωn√
1− ζ2
[
d
dt
(
e−ζωn·t
) · sin(ωn√1− ζ2 · t)+ e−ζωn·t d
dt
(
sin
(
ωn
√
1− ζ2 · t
))]
=
ωn√
1− ζ2
[
−ζωn · e−ζωn·t · sin
(
ωn
√
1− ζ2 · t
)
+ e−ζωn·t cos
(
ωn
√
1− ζ2 · t
)
· ωn
√
1− ζ2
]
si: √
1− ζ2 = sin β y − ζ = cos β
entonces:
β = arctan
√
1− ζ2
−ζ = −arctan
√
1− ζ2
ζ
por lo tanto:
d
dt
(y(t)) =
ω2n√
1− ζ2 e
−ζωn·t
[
sin
(
ωn
√
1− ζ2 · t− arctan
√
1− ζ2
ζ
)]
los puntos do´nde la ecuacio´n se iguala a cero son:
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sin
√
ωn · t− arctan1− ζ
2
ζ
= 0
ω
√
1− ζ2 · t− arctan
√
1− ζ2
ζ
= nΠ
tn =
nΠ + arctan
(
1−ζ2
ζ
)
ωn
√
1− ζ (2.36)
Las amplitudes son:
yn =
ωn√
1− ζ2 e
− ζ√
1−ζ2
(
nΠ+arctan
(√
1−ζ2
ζ
))
· sin
(
nΠ + arctan
√
1− ζ2
ζ
)
(2.37)
La identificacio´n de un sistema de segundo orden, ante entrada impulso se
realiza mediante la ecuacio´n 2.46.
2.5 Estado de la ciencia
El Dr. Charles L. Smith mejoro´ las aplicaciones a control remoto para pruebas
en tu´nel de viento en el Arnold Engineering Development Center en febrero del 2009.
La eficiencia mejoro´ a partir de la operacio´n en las superficies de control operadas a
radio control. La adquisicio´n de datos en pruebas de tu´nel de viento han mejorado
al costo para realizar experimentacio´n. Disen˜os meca´nicos fueron desarrollados para
ser implementados en espacios reducidos, como tambie´n para reducir el corrimiento
indeseado en las deflexiones de las superficies de control. La compensacio´n automa´ti-
ca se desarrollo´ a control remoto en modelos experimentales en tu´nel de viento, este
tipo de experimentacio´n se recomienda realizar para clientes que necesiten justificar
la inversio´n o requieran informacio´n de compensacio´n antes del desarrollo del piloto
automa´tico. [10]
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Figura 2.15: Experimento en prueba [10]
El Dr. Russell M. Cummings realizo´ prediccio´n nume´rica y experimentacio´n en
tu´nel de viento para el cabeceo de un veh´ıculo ae´reo de combate no tripulado en el
Department of Aeronautics, de la United States Air Force Academy, en septiembre
del 2007.[2]
Los a´ngulos de ataque variaron hasta 70◦ do´nde se obtuvieron oscilaciones a
frecuencias estables (0.5, 1.0 y 2.0Hz) en movimiento de cabeceo, este movimiento
a su vez fue localizado en la nariz, 35 % MAC, y el empenaje para el aeronave
Boing 1301 UCAV. Las soluciones se obtuvieron para las ecuaciones de Navier-
Stokes inestables, laminares y compresibles. Los resultados computacionales fueron
comparados con los resultados experimentales realizados en tu´nel de viento.[2]
Figura 2.16: Boeing 1301 UCAV [2]
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El Dr. Joaquim N. Dı´as realizo´ una identificacio´n de un modelo aerodina´mico
de dos-puntos en una prueba dina´mica en tu´nel de viento en Maryland University,
en el an˜o 2016. Un modelo se desarrollo para obtener las derivadas de control y
estabilidad, con un UAV a escala en base a un cuerpo r´ıgido con tres grados de
libertad probado en un tu´nel de viento.
La plataforma se disen˜o´ para permitir una rotacio´n alrededor del centro de
gravedad, para hacer una identificacio´n de la dina´mica en sus tres ejes, usando la
oscilacio´n autoinducida. La contribucio´n aerodina´mica del ala y del estabilizador
horizontal fueron modelados por separado usando el me´todo aerodina´mico en dos
puntos para desacoplar los para´metros acoplados α˙ y q.[3]
Figura 2.17: Modelo a escala de UAV [3]
Los doctores Lawrence Clark y Mills Benjamin realizaron una actualizacio´n del
programa de desarrollo para las pruebas virtuales en tu´nel de viento en el Arnold
Engineering Development Center, en el an˜o 2002. Una prueba fue desarrollada para
demostrar la capacidad del tu´nel de viento en el Arnold Engineering Development
Center llamado Prueba de Virtual Flight Testing (VFT).
Con el objetivo de evaluar y validar disen˜os en sistemas de control para ae-
ronaves, se tuvo la posibilidad de rotar libremente usando el hardware de VFT en
respuesta a la interaccio´n aerodina´mica estable e inestable en la estructura del avio´n
y los dispositivos de control.
Las aeronaves mejoraron a causa de los nuevos disen˜os meca´nicos, contem-
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plando tambie´n la evaluacio´n y la validacio´n de pilotos automa´ticos en este tipo de
pruebas. La metodolog´ıa VFT se evaluo´ para juntar y comparar los resultados de la
experimentacio´n en tu´nel de viento con autopilotos y las pruebas a cielo abierto. [4]
Figura 2.18: Prueba VTF [4]
Cap´ıtulo 3
Experimentacio´n
3.1 Primer plataforma experimental
Se fabrico´ una microaeronave con un peso de 1.89Kg, un nu´mero de Reynolds
aproximadamente a los 144,000, basada en la definicio´n dada por Mueller et all.[9].
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Figura 3.1: Rango en nu´mero de Reynolds para aeronaves
La microaeronave propuesta fue una versio´n a escala del T-28 Funfighter. Pa-
ra cumplir con las restricciones de taman˜o en el tu´nel de viento, tomadas como
referencia de la ca´mara de prueba, en el tu´nel de viento a experimentar.
La microaeronave se adquirio´ en una tienda en linea dedicada al aeromodelismo,
teniendo en cuenta que este modelo cuenta con experimentacio´n al aire libre.
30
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Figura 3.2: T-28 Funfighter
Se modifico´ la bah´ıa de carga, para insertar la avio´nica necesaria y poder
obtener la caracterizacio´n del movimiento de cabeceo.Se logro´ hacer identificacio´n de
cabeceo en un punto fijo de la microaeronave, con esto se probo el sistema adquisicio´n
de datos llamado SIMESUCO (poner cita de tesis Vaquera).
Se propuso disen˜ar un fuselaje con mayor capacidad en la bah´ıa de carga,
para cubrir la necesidad de instalar una estructura que permitiera el movimiento del
centro de gravedad.
3.2 Disen˜o de la plataforma experimental
3.2.1 Bah´ıa de carga
La bah´ıa de carga se disen˜o´ para poner la avio´nica y la estructura que per-
mitiera el movimiento de centro de gravedad, buscando que los componentes bien
instalados abarcaran el menor espacio dentro del fuselaje.
La estructura que realizo´ el movimiento del centro de gravedad se disen˜o´ con
los componentes ma´s pequen˜os disponibles, para ahorrar espacio´ dentro de la bah´ıa
de carga.
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La estructura requirio´ un volumen mı´nimo de 630 cm3, do´nde se instalaron las
piezas meca´nicas y electro´nicas necesarias. El movimiento del centro de gravedad
se logro´ mediante una varilla roscada, una chumacera, y un motor de CD como se
muestra en la figura 3.3.
Figura 3.3: Estructura meca´nica para el movimiento del Centro de Gravedad
Para reducir el espacio, la avio´nica se instalo´ en la parte superior de la bah´ıa
de carga, los componentes mı´nimos son: computadora de vuelo, receptor de radio
control, control de velocidad ele´ctrico (ESC), transmisor de radio (antena), conver-
tidor PPM, pila LiPo 3 celdas, zumbador, boto´n de emergencia, receptor adicional
(SIMESUCO), encoder o´ptico y estructura del movimiento del CG.
Figura 3.4: Componentes electro´nicos y meca´nicos
Se concluyo´ que deb´ıa haber un mı´nimo de 260 cm3 para la instalacio´n de la
avio´nica. La estructura final se disen˜o´ teniendo como medidas 270 mm de largo, 45
mm de ancho y 75 mm de alto. Se dejaron 22 mm de alto para la avio´nica y 53 mm
de alto para la estructura del movimiento del centro de gravedad.
Cap´ıtulo 3. Experimentacio´n 33
Figura 3.5: Bah´ıa de carga
3.2.2 Fuselaje
El fuselaje se disen˜o´ como parte esencial de la microaeronave, la bah´ıa de carga
va instalada dentro, por tal motivo se disen˜o´ con el taman˜o mı´nimo para instalarla.
Se disen˜o un soporte para sujetar la bah´ıa de carga en su interior, la cua´l tiene como
funcio´n sujetar todos los componentes de la avio´nica. La longitud total del fuselaje
es de 43.49 cm y tiene una superficie mojada de 0.2243 m2.
Figura 3.6: Fuselaje de la micro-aeronave
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3.2.3 Ala
El ala se disen˜o utilizando los perfiles con mayor coeficiente de sustentacio´n en
microaeroanves a bajo nu´mero de Reynolds. Con este disen˜o se pretendio´ abarcar el
taman˜o ma´ximo para la experimentacio´n dentro del tu´nel de viento.
Figura 3.7: Ca´mara de prueba
El alargamiento se disen˜o´ a partir de que la envergadura ma´xima (para expe-
rimentar en el tu´nel de viento) es de 70 cm, se propuso un superficie alar favorable
con forma trapezoidal mediante:
aw = h ∗ (a+ b)
2
(3.1)
Do´nde a es la cuerda ra´ız, b es la cuerda punta, h es la distancia en la enver-
gadura y aw es la superficie del ala. Nume´ricamente:
S = aw = 0.068m
2
El alargamiento se obtuvo despue´s de tener el a´rea alar, y se propuso de AR =
6.32.
El perfil FX63-137 se caracteriza por tener una alta sustentacio´n a bajos a´ngu-
los de ataque adema´s de tener mayor desempen˜o a comparacio´n de otros; este perfil
se muestra en la Figura 3.8.
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Figura 3.8: Perfil FX63-137
Se considero que el perfil tiene coeficientes de sustentacio´n y momentos ade-
cuados; para el disen˜o, se tomo´ en cuenta solamente una seccio´n acotada en un rango
de -3◦ a 5◦. La ecuacio´n final para el coeficiente de sustentacio´n del perfil del ala
esta´ dado por:
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Figura 3.9: Coeficiente del perfil FX63-137
CLw = 0.67 + 0.14α
El coeficiente de momento del perfil esta´ dado por:
CMw = −0.17 + 0.001α
La pendiente de sustentacio´n corregida por el alargamiento (efectos de ala
finita) es:
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a =
a0
1 + 57.3a0/(pie1AR)
=
0.14
1 + 57.3[0.14/(pi ∗ 0.99 ∗ 6.32)]) = 0.0994 (3.2)
El coeficiente de sustentacio´n Clw se obtuvo al realizar una diferencia entre
el a´ngulo de ataque a cero sustentacio´n, y el a´ngulo de ataque al coeficiente de
sustentacio´n deseado:
CLw = a(α− αL=0) = 0.0973(2◦ − (−5.33◦)) = 0.7132 (3.3)
La sustentacio´n para un a´ngulo de ataque de 2◦ y 20m/s es.
Lw2◦ =
1
2
ρv2SCl = [(0.5)(1.225Kg/m
3)(202)(0.068m2)(0.7132)] = 11.88N (3.4)
La masa total que puede ser sustentada es:
m =
F
a
=
11.88N
9.81m/s2
= 1211.20g
Para continuar se obtuvo la cuerda media aerodina´mica del ala.
c¯ =
2
3
Cr
(
1 + λ+ λ2
1 + λ
)
=
2
3
(0.1237)(1.273) = 0.1049 (3.5)
El nu´mero de Reynolds que caracteriza el ala a 20m/s es:
R =
c¯vρ
µ
=
(0.1049)(20m/s)(1.225kg/m3)
1.789x10−5Kg/m · s = 143, 656 (3.6)
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Figura 3.10: CAD del ala propuesta
3.2.4 Estabilizador horizontal
El perfil sime´trico Ultra-Sport 1000 se selecciono´ con base en sus gra´ficas de
los coeficientes de momento y sustentacio´n. Con estos coeficientes se puede estimar
los a´ngulos de incidencia adecuados.
Figura 3.11: Perfil US-1000
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Figura 3.12: Coeficientes del perfil US1000
Las aproximaciones lineales a las funciones de los coeficientes de sustentacio´n
y momento son:
CLeh = −0.001 + 0.11α
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CMeh = 0.0002 + 0.0031α
Los ca´lculos correspondientes para el estabilizador horizontal, parten de la
cuerda media aerodina´mica, alargamiento, correccio´n para ala finita y ca´lculo de
sustentacio´n.
La cuerda media aerodina´mica del estabilizador horizontal.
c¯ =
2
3
Cr
(
1 + λ+ λ2
1 + λ
)
=
2
3
(0.0873)(1.2579) = 0.0732
El a´rea del estabilizador horizontales:
S(eh) = aeh = 0.1315m ∗ 0.0873m+ 0.0.053m
2
= 0.0184m2
El alargamiento del estabilizador horizontal es:
AR =
0.26m2
0.0184m2
= 3.674
La ecuacio´n siguiente nos proporciono´ la pendiente de sustentacio´n deseada
para ala finita de un alargamiento que se tiene, cuando conocemos la pendiente de
sustentacio´n para ala infinita, al tomar la ecuacio´n 3.2. La correccio´n por alarga-
miento:
a =
0.11
1 + 57.3[0.11/(pi ∗ 0.99 ∗ 3.674)]) = 0.0708
Para obtener el coeficiente de sustentacio´n Clw , se obtuvo la diferencia del a´ngu-
lo de ataque a cero sustentacio´n y el a´ngulo de ataque al coeficiente de sustentacio´n
deseado, as´ı por la ecuacio´n 3.3:
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CLeh = 0.0822(2
◦ − (0◦))
En la obtencio´n de la sustentacio´n de 2◦ se obtiene con la fo´rmula de susten-
tacio´n ecuacio´n 2.6:
Leh2◦ = [(0.5)(1.225Kg/m
3)(202)(0.0184m2)(0.1416)] = 0.32N
La masa que sustentar´ıa sera´:
m =
F
a
=
0.7411N
9.81m/s2
= 32.5g
El coeficiente de sustentacio´n provocado por el elevador se puede encontrar por
la siguiente formula:
CLs = a1αs+ a2η (3.7)
En do´nde se pudo desglosar para una correccio´n por ala finita:
CLs = a1(αeff − + αsi) + a2η (3.8)
El ca´lculo en la estela por la Ec. anterior se expande para realizar una operacio´n
ma´s simple, de tal manera:
CLs = a1[αeff (1− d/dα) + αsi] + a2η (3.9)
CLs = 0.11[2(1− 0.6979) + 2] + 0.55 = 0.8364
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Figura 3.13: Estabilizador horizontal - CAD
3.2.5 Disen˜o de la avio´nica
La avio´nica se disen˜o´ para cumplir dos principales objetivos, la adquisicio´n de
datos de manera inalambrica y la localizacio´n del centro de gravedad en una posicio´n
espec´ıfica.
La adquisicio´n de datos se realizo con la plataforma SIMESUCO documentada
en la tesis del Ingeniero Carlos Vaquera, do´nde se puede encontrar ma´s informacio´n.
La plataforma Sistema de medicio´n de superficies de control, por sus siglas
SIMESUCO, permite la identificacio´n de diversas aeronaves. Con esta´ se puede medir
las tres diferentes rotaciones en un aeronave (cabeceo, guin˜ada y alabeo).
Los componentes de la avio´nica fueron principalmente la computadora de vue-
lo, la fuente de regulacio´n, el servomotor, el control de velocidad ele´ctrico (ESC),
sistema receptor, Modulo de encoder PPM, Pila LiPo 3 celdas, boto´n de seguridad
y zumbador.
El diagrama esquema´tico muestra las conexiones a trave´s de cada uno de los
componentes conectados.
Se disen˜o un mecanismo para el movimiento del centro de gravedad, mediante
un motor de corriente directa, un tornillo sin fin.
Para la operacio´n del sistema de cambio del centro de gravedad se implemen-
taron rutina de software mediante una DAQ de National Istruments. Con esto se
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Figura 3.14: Avio´nica de la Microaeronave
ubico´ el centro de gravedad mediante una programacio´n.
Figura 3.15: Diagrama para el movimiento del Centro de Gravedad
3.3 Integracio´n general y especificaciones
En la figura 3.16 se presenta el prototipo disen˜ado. Las medidas final de la
construccio´n se ve en la Tabla 3.1.
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Descripcio´n Dato
bw 0.656 m
beh 0.27
Sw 0.068m
2
Seh 0.0184 m
2
c¯w 0.1049
c¯eh 0.0732
ARw 6.32
AReh 3.65
CLw 0.1049
CLeh 0.0732
Lw2◦ 11.88N
Leh2◦ 0.7411N
Peso− total 1.894 Kg
Reynolds 144,000
Tabla 3.1: Caracter´ısticas de la micro-aeronave
3.4 Construccio´n de la plataforma
experimental
La microaeronave fue fabricada con materiales como aluminio, madera balsa y
pla´stico PetG, por lo que se necesito´ de maquinados en metal y pla´stico. Al finalizar
se ensamblo´ el disen˜o completo.
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Figura 3.16: Modelo Beluga JF-CS
3.4.1 Bah´ıa de carga
La bah´ıa de carga se fabrico´ para sostener la avio´nica de la microaeronave y
proteger la estructura que proporciono´ el movimiento del centro de gravedad.
El movimiento del centro de gravedad lo proporciono´ un mecanismo que fue
fabricado con partes de aluminio maquinadas y partes de plastico impresas, para
facilitar el ensable y fijar bien cada componente. Un pivote se traslado´ en el eje X,
con la implementacio´n de una barilla roscada sujeta a una chumacera sostenida por
un riel circular.
Figura 3.17: Estructura para el movimiento del CG
Figura 3.18: Base del pivote para el movimiento del CG
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Figura 3.19: Unio´n de la estructura
La sujecio´n de estos componentes se proporciono por dos tapas, ubicadas a los
costados, las que sostienen dos soleras de aluminio para sujetar toda la estructura.
Figura 3.20: Tapas sujetadoras
La bah´ıa de carga se fabrico´ de madera, porque su funcio´n principal fue sostener
la avio´nica para la operacio´n del SIMESUCO.
Figura 3.21: Bah´ıa de carga
Su fabricacio´n tuvo tres partes: las paredes de los lados, la base que las sostiene
a la avio´nica y agujeros para fijarse a la estructura inferior.
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Figura 3.22: Sujecio´n de la bah´ıa de carga
3.4.2 Fuselaje
El fuselaje se fabrico´ en una impresora 3D con material PetG Fuselaje impreso
en 5 partes con el fin de prevenir errores en la impresio´n de cada una de las partes.
Tuvo que ser cuidadosamente ensamblado para obtener una sola pieza, y seccionado
en la parte superior para un fa´cil acceso de la avio´nica.
Figura 3.23: Fuselaje
3.4.3 Ala
El ala se fabrico´ con madera balsa, en dos secciones. Esta´ montada en la parte
baja, tiene a´ngulo de diedro positivo y forma trapezoidal, con un perfil FX-63137.
El proceso inicio´ con la impresio´n de los perfiles alares en taman˜o descendente
para formar la conicidad caracter´ıstica del ala, en seguida se elaboro´ un plano para
identificar la posicio´n de los largueros a empotrar.
Cap´ıtulo 3. Experimentacio´n 46
Los perfiles se calcaron en tiras de madera balsa para poder ensamblarlos en los
largueros,se hicieron las respectivas secciones para que los largueros se ensamblaran.
Cada semiala consta de 3 largueros y 12 perfiles alares, forrados de monocote.
Figura 3.24: Ala
3.4.4 Estabilizador horizontal
El estabilizador horizontal se fabrico´ mediante impresio´n 3D, con el material
PetG. Se imprimieron 4 piezas, ensambladas para formar las dos partes( estabilizador
horizontal y elevador). Se sujete el estabilizador con dos pernos en sus extremidades.
Figura 3.25: Estabilizador horizontal
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3.5 Construccio´n de la avio´nica
La avio´nica se implemento´ con una computadora de vuelo (HK Pilot), a su vez
se necesito´ de varios perife´ricos: fuente de poder, regulador de voltaje, modulo de
encoder PPM, receptor de radio control y modulo receptor (SIMESUCO).
El registro de datos se realizo´ al establecer las conexiones ala´mbricas con la
computadora de vuelo.
Figura 3.26: Avio´nica
La avio´nica para el uso de la plataforma SIMESUCO se acomodo de la mejor
manera en la bah´ıa de carga.
Figura 3.27: Avio´nica en la microaeronave
El motor de CD se conecto´ a un puente H, y a una tarjeta de adquisicio´n de
datos, DAQ de national instruments. El encoder o´ptico se conecto´ directamente a la
tarjeta de adquisicio´n de datos para la lectura de los pulsos generados. El algoritmo
se realizo´ en LabView.
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Figura 3.28: Instrumentacio´n para el movimiento del CG
Figura 3.29: Panel de Control CG
3.6 Integracio´n final de la plataforma
experimental
3.6.1 Caracterizacio´n del elevador
El elevador desempen˜o´ una funcio´n importante, este contribuye a la deflexio´n
del viento, para que exista el movimiento de cabeceo en las aeronaves de ala fija.
Se conecto un mini-servomotor al elevador. Los servomotores tuvieron mar-
gen de error en el desplazamiento meca´nico, esto debido a una instalacio´n meca´nica
inapropiada. Se identificaron los desplazamientos angulares de acuerdo a las magni-
tudes de sen˜ales enviadas.
En la identificacio´n se obtuvieron las relaciones de la tabla 3.2, a partir de los
micro segundos µs con los que trabaja la sen˜al enviada al servomotor. Las restric-
ciones meca´nicas de la micro-aeronave y la unio´n estructural que se genero´ para la
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Figura 3.30: Caracterizacio´n del Elevador
posicio´n espec´ıfica del elevador se tomaron en cuenta.
Micro-segundos µs Grados-Elevador ◦
700 15
830 10
930 5
945 3
1000 0
1060 -3
1090 -5
1150 -10
1220 -15
Tabla 3.2: Caracterizacio´n a´ngulos del elevador
Los a´ngulos desplazados no tuvieron relacio´n sime´trica con la sen˜al mandada
al mini-servomotor, como se esperaba. La tabla 3.2 muestra cua´les son las relaciones,
a grandes magnitudes el elevador tiene mediciones angulares negativas.
3.6.2 Obtencio´n del centro de gravedad
La estabilidad esta´tica se configuro´ en la microavio´n para poder realizar la
identificacio´n, para esto es necesario poner el centro de gravedad en la parte estable,
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es decir adelante del centro aerodina´mico.
La localizacio´n del centro de gravedad se realizo´ mediante el ana´lisis esta´tico,
teniendo en cuenta que:
Figura 3.31: Sumatoria de fuerzas para el equilibrio
m1 = med1 −ms1 m2 = med2 −ms2 Mcg = m1 +m2
La suma de fuerzas en y:
∑
Fy = −Mcgg +m1g +m2g (3.10)
McgXcg = m1x1 +m2x2 (3.11)
por lo tanto el centro de gravedad se localiza en:
Xcg =
m1x1 +m2x2
m1 +m2
(3.12)
Cap´ıtulo 3. Experimentacio´n 51
3.6.3 Operacio´n para la plataforma de identificacio´n
La plataforma SIMESUCO nos provee informacio´n sobre los a´ngulos de cabeceo
del microavio´n, esto gracias a las deflexiones del elevador ubicado en el estabilizador
horizontal.
(a) Interfaz sistema de perturbacio´n (b) Interfaz sistema de adquisicio´n
Figura 3.32: Plataforma total de medicio´n
Las magnitudes que se aplican para el movimiento del elevador esta´n en razo´n
de los micro segundos µs en la frecuencia de operacio´n en el mini-servomotor, la
adquisicio´n de datos se ejecuta por la computadora de vuelo (HKPilot 32), para la
extraccio´n de informacio´n, se crea un archivo en una unidad de memoria externa en
la computador de vuelo.
La prueba realizada con la plataforma SIMESUCO nos provee datos del mo-
vimiento de cabeceo en un archivo do´nde se puede graficar las amplitudes que se
generan contra el tiempo transcurrido.
Una serie de pasos deben llevarse a cabo ordenadamente para prevenir errores
de conexio´n o registro de datos.
Las conexiones del PIC/receptor y el MyRIO es lo primero que se debe realizar.
Los pines a conectar, se enlistan como sigue:
Pin 01 — 5v
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Pin 11 — Salida del PWM
Pin 30 — GND
Los perife´ricos principales co´mo el MyRIO, radio control y antena, se requieren
conectar a la computadora antes de ejecutar el programa principal.
El programa principal se inicia desde el archivo del proyecto creado, desde ah´ı
se ejecuta la programacio´n de la interfaz principal creada para el SIMESUCO, para
realizar lo anterior se siguen los siguientes pasos.
1) El MyRIO es el hardware asociado para la operacio´n parcial del SIMESUCO,
se tiene que verificar la conexio´n de este mismo antes de ejecutar el programa
principal, la verificacio´n se realiza encontrando el hardware y seleccionando la
opcio´n de conectar.
2) Situados en la ventana de exploracio´n de proyectos, nos dirigimos hacia la
pestan˜a llamada art´ıculos.
3) Ah´ı debe de aparecer el hardware llamado MyRIO, hacemos clic derecho y
posteriormente seleccionamos conectar.
4) Si el funcionamiento del programa encontrado en el archivo RTPWM de la
ventana de exploracio´n de proyecto se comprueba, la conexio´n entre el MyRIO
y la computadora principal esta´ funcionando.
5) Si el programa del subpaso anterior funciona, ahora ejecutar el programa
MainGCS.vi de la ventana de exploracio´n de proyecto, el cua´l al abrirlo pode-
mos ver que es el programa principal del sistema SIMESUCO.
6) En el programa principal se comprueba la funcionalidad observando que las
sen˜ales del radio control este´n siendo obtenidas.
La funcionalidad de Mission Planer se comprueba al ver las sen˜ales que vienen
en la interfaz, para que esto sea posible se deben seguir los pasos siguientes:
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1) Antes de iniciar el programa, energizar la avio´nica, es decir hacer la conexio´n
del la pila de 3 celdas.
2) Verificar que la velocidad en la telemetr´ıa este´ en 57,600, y que esta sea la
que este´ seleccionada en la pantalla principal de Mission Planner.
3) Comprobar que nada ma´s exista un puerto COM13, para la comunicacio´n
del dispositivo.
4) Estando posicionados en la pestan˜a de datos de vuelo (FLIGHT DATA), ir
a la sub pestan˜a de acciones (Actions) y seleccionar la opcio´n de armar.
5) Al haber terminado los pasos anteriores, se presiona el boto´n de seguridad
(boto´n rojo) en la avio´nica que se encuentra en la microaeronave.
6) Si se ha llegado hasta este punto, la plataforma de identificacio´n se encuen-
tra registrando los datos de la microaeronave que cuenta con la avio´nica de
identificacio´n.
7) En este caso se seleccionan los diferentes tipos de dobletes para la iden-
tificacio´n, la adquisicio´n de datos a partir del movimiento del elevador es el
resultado para obtener el movimiento de cabeceo.
En este punto se realizan la configuracio´n de pruebas pertinentes para la iden-
tificacio´n de cualquier aeronave que sea posible llevar en su interior la avio´nica que
es necesaria para realizar dicho proceso.
En el momento de terminar la prueba se tiene que presionar en el boto´n de
Desarmar en la subpestan˜a de acciones en la pestan˜a de datos de vuelo (FlIGHT
DATA) en la pantalla principal del programa Mission Planner.
La extraccio´n de informacio´n del experimento se realiza al haber terminado
el paso anterior, a continuacio´n se descargan los datos registrados realizando los
siguientes pasos:
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1) Nos dirigimos al programa de Mission Planner, en la pestan˜a de datos de
vuelo (FLIGHT DATA), seleccionar la subpestan˜a registro flash de datos (Data
Flash Logs).
2) Despue´s seleccionar el boto´n descargar el registro flash de datos v´ıa Mavlink
(Download DataFlash Log Vı´a Mavlink).
El boto´n rojo que se encuentra en la avio´nica de la microaeronave, es un boto´n de
seguridad para inhabilitar todo el sistema, ya que los experimentos se realizaron se
continua con los siguientes pasos:
1) Presionar el boto´n rojo que se encuentra en la avio´nica, para evitar algu´n
posible arranque de algu´n motor.
2) La pila de 3 celdas es la fuente de energ´ıa, desconectarla y recargarla al
momento de terminar cada prueba, ya que se tiene que cumplir con el proceso
de cuidado y mantenimiento para su operacio´n.
3) Para la extraccio´n de los datos registrados del experimento, se debe ex-
traer la memoria externa microsd de la computadora de vuelo, teniendo en
cuanta que se verifico la existencia de los archivos de registro de datos y le
desenergizacio´n total del sistema.
4) Cerrar el programa principal de la plataforma SIMESUCO y el programa
Mission Planner.
5) Poner los datos registrados en la memoria en una carpeta, los siguientes
formatos son los que se deben encontrar almacenados en la memoria externa
micro SD: Data Flash Log, Review Log y Px4 .bin to .log
Los pasos para descargar la informacio´n v´ıa cable puede ser una opcio´n adicional.
Para realizarlo se siguen los siguientes pasos:
1) Se descarga los archivos registrados del experimento anterior.
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2) Se conecta el Pixhaock con cable de usb a micro-usb.
3) Se de en la opcio´n de descargar archivos log, cuando se tiene la conexio´n
por default debe aparecer el u´ltimo archivo guardado.
4) La pestan˜a donde encontramos la opcio´n para la descarga se tiene por
nombre DataFlash Logs.
5) Existen dos archivos el bin y el log (el .bin esta codificado) El .log se puede
abrir en un .txt .
Es recomendable obtener el registro de datos directamente de la unidad de
memoria ya que es mucho ma´s ra´pido.
Figura 3.33: Experimentacio´n
Cap´ıtulo 4
Resultados
4.1 Respuesta al escalo´n
La experimentacio´n se llevo´ a cabo al seguir los pasos para la operacio´n de la
plataforma SIMESUCO. El primer experimento se enfoco en posicionar el centro de
gravedad en una configuracio´n estable, es decir tener el centro aerodina´mico de la
microaeronave atra´s del centro de gravedad.
La configuracio´n estable fue configurada. A partir de este punto se realizaron
las pruebas para verificar el registro de datos de las dos sen˜ales, la sen˜al que se
manda al servomotor y la obtenida por la dina´mica de cabeceo.
Las sen˜ales fueron adquiridas, lo cua´l nos dice que no hubo ninguna interfe-
rencia de sen˜ales por parte de la microaeronave utilizada, el registro de los datos
obtenidos tanto del a´ngulo de cabeceo como el del elevador son mostrados en las
Figuras 4.1 a 4.4.
La identificacio´n arrojo´ una cantidad aceptable de datos que se tuvieron que
analizar para as´ı poder seleccionar cua´les pod´ıan ser estudiadas para la obtencio´n
de la dina´mica longitudinal restringida en cabeceo.
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Figura 4.1: Primer conjunto de identificaciones
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Figura 4.2: Segundo conjunto de identificaciones
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Figura 4.3: Tercer conjunto de identificaciones
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Figura 4.4: Cuarto conjunto de identificaciones
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Ana´lisis de resultados
5.1 Discriminacio´n de resultados
Los resultados utilizados fueron las gra´ficas nu´mero 2 y 10, debido a su simetr´ıa
y la buena continuidad en el muestreo de datos. Estos datos se muestran en la Figura
5.1
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Figura 5.1: Identificaciones seleccionadas
Las gra´ficas omitidas fueron las que no cumplieron con simetr´ıa y buen mues-
treo en la sen˜al adquirida, ya que por causas meca´nicas o interferencia en algunos
instantes de tiempo no se logro´ obtener el total de los datos identificados.
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Las gra´ficas mostradas en la figura 5.2 no tienen simetr´ıa en la respuesta debido
a una no continuidad en el tiempo de muestreo, es por eso que no se toman en cuneta.
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Figura 5.2: Identificaciones analizadas
Las gra´ficas de la figura 5.3 no tienen una forma sime´trica repetible que se
asemeje a una respuesta de segundo orden, es por eso que es descartada.
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Figura 5.3: Identificaciones analizadas
Las gra´ficas mostradas en la figura 5.4 no llegan a establecerse y aparte no
tienen una forma sime´trica, es por es que son descartadas.
Las gra´ficas de la figura 5.5 no tienen un patro´n repetible caracter´ıstico de un
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Figura 5.4: Identificaciones analizadas
sistema de segundo orden, es por eso que no se toman en cuenta para la identificacio´n.
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Figura 5.5: Identificaciones analizadas
El par de gra´ficas en la figura 5.6 no se tomaron en cuenta por tener una alta
serie de oscilaciones y no tener un establecimiento.
Las gra´ficas mostradas en la figura 5.7 no fueron escogidas por no llegar a la
referencia del escalo´n y por no tener un rango de establecimiento despue´s del escalo´n.
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Figura 5.6: Identificaciones analizadas
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Figura 5.7: Identificaciones analizadas
Las gra´ficas de la figura 5.8 fueron omitidas por falta de tiempo en el estable-
cimiento y no llegar a la referencia del escalo´n.
Las gra´ficas mostradas en la figura 5.9 fueron omitidas a causa de no tener una
seccio´n en la respuesta de establecimiento y por ende no llegar a la referencia.
Las gra´ficas de la figura 5.10 fueron descartadas por tener una dina´mica no
sime´trica y altas magnitudes en la primera respuesta sobre el movimiento de cabeceo.
Las gra´ficas mostradas en la figura 5.11 fueron omitidas por no tener una
respuesta similar a un sistema de segundo orden y no llegar a la referencia.
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Figura 5.8: Identificaciones analizadas
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Figura 5.9: Identificaciones analizadas
Las gra´ficas mostradas en la figura 5.12 no tienen un movimiento repetible y
son as´ımetricas por eso fueron omitidas para la identificacio´n.
Las gra´ficas de la figura 5.13 no terminan de establecerse en un tiempo fijo,
por ende no llegan a la referencia, por tal motivo no son seleccionadas.
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Figura 5.10: Identificaciones analizadas
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Figura 5.11: Identificaciones analizadas
5.2 Identificacio´n del modelo lineal
Los resultados de la experimentacio´n se identifican de forma manual, con un
enfoque a la respuesta de un sistema de segundo orden que es la que se ha obtenido
por medio de una perturbacio´n de entrada impulso que se ha propuesto.
Cap´ıtulo 5. Ana´lisis de resultados 67
Tiempo s
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
G
ra
do
s 
°
-40
-30
-20
-10
0
10
20
30
Identificación #21 movimiento de cabeceo
(a) Identificacio´n 21
Tiempo s
0 2 4 6 8 10 12
G
ra
do
s 
°
-40
-30
-20
-10
0
10
20
30
Identificación #22 movimiento de cabeceo
(b) Identificacio´n 22
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5.2.1 1er respuesta al impulso
Tf1 =
22.7
s2 + 1.39s+ 48.3
(5.1)
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Figura 5.14: Primer gra´fica identificada
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Figura 5.15: Segunda gra´fica identificada
5.2.2 2da respuesta al impulso
Tf2 =
22.05
s2 + 1.37s+ 46.92
(5.2)
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Figura 5.16: Tercer gra´fica identificada
5.2.3 3er respuesta al impulso
Tf3 =
21.45
s2 + 1.381s+ 47.67
(5.3)
5.2.4 4ta respuesta al impulso
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Figura 5.17: Cuarta gra´fica identificada
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Tf4 =
20.69
s2 + 1.356s+ 45.97
(5.4)
5.2.5 5ta respuesta al impuslo
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Figura 5.18: Quinta gra´fica identificada
Tf5 =
21.86
s2 + 1.394s+ 48.58
(5.5)
La identificacio´n anterior nos provee de una respuesta de un sistema de segundo
orden el cua´l es caracter´ıstica de la dina´mica longitudinal restringida en movimiento
de cabeceo de un microavio´n.
Cap´ıtulo 6
Conclusiones
6.1 Aportaciones y conclusiones generales
El material tuvo un balance entre calidad y costo, que estuvo a nuestro alcance
para la construccio´n de la microaeronave, de esta manera se pudo llegar a construir
un prototipo aceptable que cumplio´ con el objetivo deseado.
El disen˜o de la aeronave respeto´ las medida en la ca´mara de pruebas dentro
del tu´nel de viento.
El centro de gravedad en la microaeronave resulto´ ser un reto importante en
su localizacio´n, se puede mejorar el disen˜o meca´nico para encontrar el punto exacto
para dichas pruebas, teniendo as´ı una favorable repeticio´n en los experimentos.
El movimiento de cabeceo fue aproximada a una ecuacio´n de 2◦ orden carac-
ter´ıstico de la dina´mica de cabeceo, aunque no se haya establecido exactamente el
centro de gravedad en la aeronave.
Una microaeronave se logro´ fabricar, fue capaz de instalarse dentro de un tu´nel
de viento y haber comprobado estabilidad esta´tica y dina´mica.
La microaeronave ha sido construida con la capacidad de preprogramar el mo-
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vimiento en superficies de control y tener la capacidad de identificar el movimiento
de cabeceo.
6.1.1 Trabajo futuro y mejoras
La micro-aeronave debe ser redisen˜ada, para mejorar el desempen˜o.
Fabricar meca´nicamente una estructura do´nde se pueda encontrar el centro de
gravedad exacto de la micro-aeronave.
Realizar identificacio´n a diferentes puntos del centro de gravedad para obtener
una ana´lisis que pueda ser utilizado para certificar este microavio´n en desempen˜o.
Proponer un autopiloto ante cambios en el centro de gravedad teniendo dina´mi-
ca de cabeceo.
Ape´ndice A
Ape´ndice
A.1 Nomenclatura
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Nomenclatura
α a´ngulo de ataque
αe a´ngulo de ataque compensado
αw a´ngulo de ataque del ala
αFRL a´ngulo de ataque a la linea de referencia del fuselaje
c¯ cuerda media aerodina´mica
q¯ presio´n dina´mica
c.g. centro de gravedad
Cm Coeficiente de momento de cabeceo
CDw coeficiente de resistencia al avance en el ala
CL0w coeficiente de sustentacio´n a 0 grados en a´ngulo de ataque
CLαw coeficiente de sustentacio´n con a´ngulo de ataque en el ala 6= 0
CLw coeficiente de sustentacio´n en el ala
Cm0w coeficiente de momento a cero grados en a´ngulo de ataque
Cmαw coeficiente de momento a un a´ngulo de ataque 6= 0
Cmcaw coeficiente de momento en el centro aerodina´mico del ala
Cmcgw coeficiente de momento en el centro aerodina´mico del ala
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DW resistencia al avance en el ala
iw a´ngulo de incidencia del ala
L0 sustentacio´n a cero grados en a´ngulo de ataque
Lw sustentacio´n en el ala
Lα sustentacio´n con a´ngulo de ataque
MA momento aerodina´mico del ala
MACW momento en el centro aerodina´mico en el ala
S a´rea de la superficie alar
Xac distancia del borde de ataque al centro aerodina´mico del ala
Xcg distancia del borde de ataque al centro de gravedad
Zcg distancia del centro de gravedad al centro aerodina´mico
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